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В настоящей работе описывается влияние различных лопастей несущего винта на Х-образный рулевой 
винт вертолета Ми-171 ЛЛ, замеченное при проведении летных испытаний. Испытания проводились на одном и 
том же вертолете в близких атмосферных условиях. 
Задачей испытаний ставилось сравнение летно-технических характеристик двух комплектов лопастей не-
сущего винта вертолета Ми-171 ЛЛ. Однако при обработке материалов испытаний было выявлено отличие в углах 
установки рулевого винта при различных несущих винтах с одинаковыми взлетными массами. 
Отмечено, что взлетная масса вертолета при висении вне влияния земли в условиях международной стан-
дартной атмосферы с лопастями из композиционных материалов превышает взлетную массу вертолета с серийны-
ми лопастями на номинальном режиме работы двигателей на ∼ 750 кг, на взлетном – на ∼ 700 кг. 
Полученная в работе зависимость позволяет, зная высотно-климатические характеристики двигателя, 
определить балансировочное значение ϕрв на режиме висения при различных сочетаниях барометрической высоты и температуры наружного воздуха для заданных оборотов несущего винта. 
Из материалов работы следует, что при одном и том же значении Nпр (95/nнвпр)3 или Nфакт балансировочные 
значения ϕрв для вертолета с лопастями несущего винта из композиционных материалов меньше, чем для вертолета с 
серийными лопастями несущего винта на 0,5…0,9°. При этом разница в углах установки рулевого винта увеличива-
ется с увеличением величины Nепр (95/nнвпр)3 (Nфакт). Возможно, это вызвано различным влиянием индукции от несу-щего винта на рулевой винт для лопастей несущего винта из композиционных материалов и серийных. 
Как следует из материалов, тяга несущего винта с лопастями несущего винта из композиционных матери-
алов при одинаковой мощности двигателей больше, по сравнению с серийным, следовательно, больше индуктив-
ные скорости от несущего винта. При этом углы установки рулевого винта меньше. Можно предположить, что 
большая индуктивная скорость от несущего винта увеличивает тягу Х-образного рулевого винта. 
 




В настоящей работе описывается влияние различных лопастей несущего винта (НВ) на  
Х-образный рулевой винт вертолета Ми-171 ЛЛ, замеченное при проведении летных испытаний 
(рис. 1). Испытания проводились на одном и том же вертолете в близких атмосферных условиях [1]. 
Задачей испытаний ставилось сравнение летно-технических характеристик двух ком-
плектов лопастей несущего винта (ЛНВ) вертолета Ми-171 ЛЛ. Однако при обработке материа-
лов испытаний было выявлено различие в углах установки рулевого винта (РВ) при различных 




Испытания проводились на вертолете Ми-171 ЛЛ № 14987 – летающей лаборатории по 
теме Ми-171А2. В отличие от базового вертолета Ми-8/17 на нем установлены следующие аг-
регаты взамен штатных (см. также табл. 1 и 2): лопасти НВ из полимерных компози-
ционных материалов (ПКМ) с переходником (аналогичные лопастям вертолета Ми-38); усилен-
ный автомат перекоса, Х-образный РВ (рис. 2) [2–4] (аналогичный применяемым на вертолетах 
Том 21, № 01, 2018 Научный Вестник МГТУ ГА
Vol. 21, No. 01, 2018 Сivil Aviation High Technologies
 
115 
Ми-35, Ми-38); хвостовой редуктор с удлиненным штоком для установки Х-образного РВ и до-
работанная система путевого управления с увеличенным углом установки РВ до 24º. 
 
Рис. 1. Ми-171 ЛЛ в полете на режиме висения 
Fig. 1. Mi-171LL in flight hovering 
Рис. 2. Установка Х-образного РВ на Ми-171 ЛЛ 
Fig. 2. Unit of X-shaped tail rotor on Mi-171LL
 
Х-образный рулевой винт был спроектирован для вертолетов Ми-35 и прошел большой 




Параметры несущих винтов 
The parameters of the main rotor 
 ЛНВ 17115 из ПКМ ЛНВ 8АТ (серийные) 
Диаметр 21,3 м 21,294 м 
Число лопастей 5 5 




Форма лопасти в плане прямоугольная со стреловидной 
законцовкой от ⎯r = 0,93 
прямоугольная 
Стреловидность законцовки 30° по передней кромке 
15° по задней кромке 
– 
Профили лопасти 
⎯r = 0,19…0,38 NACA-230-10М 
⎯r = 0,45…0,835 СВМ 
⎯r = 0,91…1,0 КСМ 
NACA-230-10М 







Параметры рулевого винта 
The parameters of the tail rotor 
Тип Тянущий, Х-образный 
Диаметр 3,85 м 
Направление вращения По часовой стрелке, при виде на вертолет со стороны рулевого 
винта 
Число лопастей 4 
Научный Вестник МГТУ ГА Том 21, № 01, 2018
Сivil Aviation High Technologies Vol. 21, No. 01, 2018
 
116 
Продолжение таблицы 2 
Угол установки лопастей  Минимальный –8° 
Максимальный +24° 
(одинаковый для лопастей верхнего и нижнего модулей) 
Хорда лопасти 0,240 м 
Коэфф. заполнения 0,159 
Форма лопасти в плане прямоугольная 
Удлинение 8,125 
Относительное расстояние 




(угол между модулями) 




17.10.2012 и 18.10.2012 выполнены полеты на определение тяговых характеристик вер-
толета Ми-171 ЛЛ № 14987 в соответствии с Программой № 34-2012 [5]. 
Тяговые характеристики вертолета определялись методом измерения потребной мощно-
сти на режиме висения на высотах h = {3, 5, 7, 10, 15, 20, 25, 30, 35} м при оборотах несущего 
винта nнв = {95, 97, 93} % и четырех исходных значениях взлетных масс вертолета {11100, 
13000, 13500, 14000} кг для лопастей НВ из ПКМ и {11130, 13000, 13500, 14000} кг для серий-
ных лопастей, противообледенительная система двигателей выключена. 
Заданные обороты НВ nнв = 93 % для вертолета с лопастями из ПКМ и Мвзл = 13500 кг и 
14000 кг не могли быть реализованы, так как потребная мощность для лопастей из ПКМ значи-
тельно меньше потребной мощности для серийных лопастей, а система регулирования двигате-
ля (шаг – газ) настроена под серийные лопасти НВ. Поэтому, даже при крайней левой коррек-
ции, обороты НВ получались не меньше 94,7 %, а с увеличением шага НВ и мощности, соответ-
ственно, увеличивались.  
Отклонения агрегатов управления измерялись с помощью датчиков и записывались на 
систему бортовых измерений. После полетов данные получались обработкой записей по специ-




В материалах Отчета № 34-2012/5-2013 
[1] приведены даты, атмосферные условия при 
проведении испытаний, физические и приве-
денные значения взлетных масс, потребной 
мощности и оборотов несущего винта, а  
также балансировочные значения общего шага 
НВ по указателю шага винта (УШВ) и шага ру-
левого винта по выходу штока хвостового ре-
дуктора на каждой высоте висения для вер-
толета с ЛНВ из ПКМ и серийными соответ-
ственно. 
Фактические значения мощности дви-
гателей определялись по давлению за компрес-
сором с использованием стендовых характери-
стик двигателей (рис. 3), по формулам 
y = 32,4218365x2 + 5,6606264x - 283,7398845










6 7 8 9 10
Пк
Nепр Левый двигательПравый двигатель
Рис. 3. Зависимость приведенной мощности 
двигателя от степени сжатия за компрессором 
Fig. 3. The dependence of the given engine power 
on the compression degree of the compressor
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где Nпр – приведенная мощность двигателя, определяемая полиномом Nпр = aπк2 + bπк + с  







= +  a, b, c – коэффициенты аппрок-
симирующих полиномов левого и правого двигателей; Рк – давление за компрессором, зареги-
стрированное системой бортовых измерений (СБИ) в кг/см2; Рн, Тн – атмосферное давление  
в мм рт. ст. и температура наружного воздуха в °К во время испытаний; Ро, То – атмосферное 
давление и температура наружного воздуха у земли по международной стандартной атмосфере 
(МСА), равные Ро = 760 мм рт. ст., То = 288 °К. 








и n n= ⋅ = ⋅ , 
 
где Мф – полетная масса вертолета с учетом выгорания топлива на каждой площадке. Количество 
выгоревшего топлива определялось по удвоенному показанию расходомера, установленного пе-
ред топливным насосом левого двигателя. 
Значения ϕош для лопастей из ПКМ и серийных приведены по УШВ. 
Для получения значения ϕош на  
r  = 0,7 для лопастей из ПКМ и серий-
ных необходимо значения ϕош по УШВ 
увеличить на 1,87°. 
Тяговые характеристики верто-
летов с ЛНВ из ПКМ и серийными 
сравнивались по зависимостям Мпр = 
f(Н) на рис. 4, где среднее значение 
оборотов НВ близко к эксплуатацион-
ному nнв = 95÷96 %. 
Отсюда следует, что взлетная 
масса вертолета при висении вне  
влияния земли в МСА с лопастями  
из ПКМ превышает взлетную массу 
вертолета с серийными лопастями  
на номинальном режиме работы дви-
гателей на ∼ 750 кг, на взлетном – на 
∼ 700 кг. 
Однако следует учитывать, что 
Мвзл вертолета с серийными лопастями 
получена при фактическом использова-
нии взлетного режима, а Мвзл с ЛНВ из 
ПКМ получена экстраполяцией с мощ-
ности Nдв = 3700÷3800 л. с. 
На рис. 5 представлены зависи-

















Рис. 4. Зависимость приведенной массы вертолета с ЛНВ 
из ПКМ и серийными от высоты висения при среднем значении 
приведенных оборотов несущего винта nнв = 96 % (95,1…96,7) 
Fig. 4. The dependence of the given helicopter mass with main 
rotor blades made of polymer composite materials and production 
configuration on the height of hovering with the average value of given 
rotations of the main rotor nнв = 96 % (95.1…96.7)
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Nепр (95/nнвпр)3 для вертолета с ЛНВ из ПКМ и серийными, полученные для обследованного 
диапазона Мвзл, h и nнв по материалам испытаний: 
 
ϕрв = f [Nпр·(nнво/nнвпр)3], 
 
где Nпр – приведенная мощность двигателей; nнво – нормирующее значение числа оборотов НВ, 
в данном случае 95 %; nнвпр – значение приведенного числа оборотов НВ. 
 
 Рис. 5. Зависимость Фрв от Nепр (95/nнвпр)3 для вертолета с ЛНВ из ПКМ и серийными в обследованном диапазоне Мвзл, h и nнв 
Fig. 5. The dependence of the angle of the tail rotor on the power for a helicopter with main rotor blades made 
of polymer composite materials and production configuration in the examined range of takeoff weight, 
flight altitude and frequency of main rotor rotation 
 
Эта зависимость позволяет, зная высотно-климатические характеристики двигателя, 
определить балансировочное значение ϕрв на режиме висения при различных сочетаниях баро-
метрической высоты и температуры наружного воздуха для заданных оборотов НВ. 
На рис. 6 представлены зависимости угла установки рулевого винта от фактиче-
ской мощности двигателей Nфакт для вертолета с ЛНВ из ПКМ и серийными в обследованном 
диапазоне Мвзл, h и nнв. На рис. 7 та же зависимость только для оборотов несущего винта 
nнв = 95 %. 
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ЛНВ 17115 из 
ПКМ
ЛНВ 8АТ
Рис. 6. Зависимость Фрв от фактической мощности двигателей 
для вертолета с ЛНВ из ПКМ и серийными 
в обследованном диапазоне Мвзл, h и nнв 
Fig. 6. The dependence 
of the angle of the tail rotor 
on the actual engine power 
for a helicopter with main rotor blades made 
of polymer composite materials 
and production configuration in the examined range 
of takeoff weight, flight altitude and frequency 
of main rotor rotation  
Рис. 7. Зависимость Фрв от фактической мощности двигателей 
для вертолета с ЛНВ из ПКМ и серийными 
в обследованном диапазоне Мвзл, h. Для nнв = 95 % 
Fig. 7. The dependence 
of the angle of the tail rotor 
on the actual engine power for a helicopter with main 
rotor blades made of polymercomposite materials 
and production configuration in the examined range 
of takeoff weight, flight altitude. 
Frequency of main rotor rotation nнв = 95 %
 
Из рис. 5–7 следует, что при одном и том же значении Nпр (95/nнвпр)3 или  
Nфакт балансировочные значения ϕрв для вертолета с ЛНВ из ПКМ меньше, чем для  
вертолета с серийными ЛНВ на 0,5÷0,9°. При этом разница в углах установки рулевого  
винта увеличивается с увеличением величины Nепр (95/nнвпр)3. Возможно, это вызвано  
различным влиянием индукции от несущего винта на рулевой винт для ЛНВ из ПКМ и  
серийных. 
На рис. 8 представлена зависимость угла установки Х-образного рулевого винта от угла 
установки общего шага несущего винта для ЛНВ из ПКМ и серийных.  
Как следует из рис. 4, тяга несущего винта с ЛНВ из ПКМ при одинаковой мощности дви-
гателей больше, по сравнению с серийным, следовательно, больше индуктивные скорости 
 от НВ. При этом углы установки рулевого винта меньше (см. рис. 5–8). Можно предполо-
жить, что большая индуктивная скорость от несущего винта увеличивает тягу Х-образного ру-
левого винта. 
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ЛНВ 17115 из 
ПКМ
ЛНВ 8АТ
 Рис. 8. Зависимость угла установки рулевого винта 
от угла установки общего шага несущего винта с ЛНВ из ПКМ и серийными 
Fig. 8. The dependence of the angle of the tail rotor on the installation angle of the collective pitch 




1. При одном и том же значении Nпр (95/nнвпр)3 балансировочные значения ϕрв для  
вертолета с ЛНВ из ПКМ меньше, чем для вертолета с серийными ЛНВ на 0,5÷0,9°. При  
этом разница в углах установки рулевого винта увеличивается с увеличением величины  
Nепр (95/nнвпр)3. 
2. Тяга несущего винта с ЛНВ из ПКМ при одинаковой мощности двигателей больше, по 
сравнению с серийным, следовательно, больше индуктивные скорости от несущего винта.  
3. Можно предположить, что большая индуктивная скорость от несущего винта увели-
чивает тягу Х-образного рулевого винта. 
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This paper describes the effect of different rotor blades on the X-shaped tail rotor of the Mi-171 LL, observed 
conducting flight tests. The tests were carried out on the same helicopter in the similar atmospheric conditions. 
The objective of the tests was the comparison of flight performance of two sets of rotor blades of the helicopter 
Mi-171 LL. However, materials test revealed a difference in the angles of the tail rotor at different MRs with the same 
takeoff weight. 
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Noted that the helicopter takeoff weight when hovering out of ground effect in ISA with blades from polymer 
composite materials (PCM) exceeds the takeoff weight of the helicopter with the serial blades in the nominal mode of the 
engine operation at ∼ 750kg, in the takeoff mode at ∼ 700kg. 
Knowing the altitude and climatic characteristics of the engine, the obtained dependence allows to determine the 
balancing value of ϕрв on hovering at different combinations of pressure altitude and outside air temperature for a given 
speed of the main rotor (MR). 
It follows from the work that when the same value Nпр(95/nнвпр)3 or Nfact the balancing values of ϕрв for the heli-
copter with the main rotor blades from the PCM is less than for the helicopters with serial blades by 0.5…0.9°. The differ-
ence in the angles of the tail rotor increases with growing of Nепр(95/nнвпр)3 (Nfact). Perhaps this is caused by different in-
duction effect of the main rotor on the tail rotor to the MR from PCM and the serial ones. 
As follows from the materials, the thrust of the main rotor with blades from PCM with the same engine power is 
more in comparison with the serial blades. Consequently inductive speeds of the main rotor are more and the angles of the tail 
rotor are less. It can be assumed that a large induced velocity of the main rotor increases the thrust of X-shaped tail rotor. 
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